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SOMMARIO
Il progetto delle strutture nella sua fase preliminare mira alla definizione di geometrie
poco raffinate allo scopo di poter calcolare in maniera veloce i valori di interesse di una
data configurazione o effettuare il confronto tra diverse configurazioni della stessa
struttura.
Il lavoro di tesi verte sullo sviluppo di un metodo semplificato e automatizzato per il
dimensionamento degli elementi che compongono la struttura del cassone di ali in
materiale metallico e ha come scopo la costruzione di un modello strutturale globale che
tramite l'uso di strumenti di analisi agli elementi finiti ne valuti la resistenza meccanica.
Il metodo per la costruzione del modello globale è stato sviluppato attraverso la
definizione dei codici in linguaggio MATLAB® che oltre a rendere il processo
automatico hanno consentito di far fronte alle necessità di effettuare la maggior parte
dei calcoli in maniera iterativa.
Ogni calcolo è stato impostato a partire da considerazioni fondate sulle teorie del
comportamento di strutture aeronautiche di tipo semplificato e diviso in blocchi che
definiscono, in una prima fase, le caratteristiche di geometria e di resistenza degli
elementi in modo indipendente come se fossero gli unici costituenti la struttura, per poi
analizzarli alla luce del contributo che danno al progetto globale.
Questa suddivisione consente di porre l'attenzione sulle motivazioni che portano alla
scelta di ottimizzare o modificare dati parametri geometrici e mostra l'influenza che le
scelte di progetto determineranno sui risultati di interesse (tensioni di lavoro)
permettendo, in modo semplice, il controllo o la modifica della configurazione da
analizzare.
Il modello, pur con i limiti imposti dalle approssimazioni introdotte, è in grado di
mettere in luce la congruenza della soluzione in termini di tensioni e di deformazione
rispetto alla geometria e ai carichi agenti.
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1 
INTRODUZIONE
2
E' facile capire quanto il progetto di una struttura alare sia fortemente integrato nel
progetto dell'intero aereo se si pensa al fatto che nella forma, nella dimensione e nella
posizione di un'ala rispetto alla fusoliera sono racchiuse le informazioni relative alle
prestazioni (autonomia, trasporto del carico pagante, stabilità e manovrabilità) del
“sistema” aereo e allo stesso modo, alle prestazioni dell'aereo è connessa la forma, la
dimensione e il numero degli elementi che compongono la struttura alare.
La necessità di avere una struttura ad elevata efficienza ponderale e l'elevata ridondanza
delle strutture aeronautiche con i problemi connessi all'analisi di strutture fortemente
iperstatiche si traduce nella necessità di utilizzare un gran numero di equazioni
aggiuntive per il calcolo delle tensioni interne.
A tale scopo ad oggi l'unico metodo ragionevole di soluzione passa attraverso l'utilizzo
di metodi automatici approssimati, come ad esempio i software che sfruttano la
modellizzazione agli elementi finiti (FEM), o altri metodi di soluzione.
Tali strumenti, sarebbero inutili (se non dannosi) senza una adeguata comprensione da
parte dell'ingegnere di ciò che in essi è racchiuso, di cosa fornisce loro come input e di
quello che si attende come output.
Da qui l'importanza di un buon progetto preliminare che, condotto in parallelo a tale
analisi, deve fornirle degli input ben giustificati ed essere utilizzato come riferimento
per i risultati in uscita.
Lo sviluppo di un metodo semplificato, in particolare per la parte che riguarda la
struttura dei cassoni alari, rispettando le condizioni appena viste, si propone di fornire in
modo veloce il complesso dei dati che farà da input all'analisi FEM.
Si considerano adesso le forze agenti sull'ala.
Nelle varie condizioni di volo dal decollo all'atterraggio e nelle manovre a terra, i
carichi agenti sulle strutture dell'ala cambiano in intensità direzione e posizione.
I vari elementi che le compongono dovranno dunque essere progettati per resistere alle
tensioni combinate che ne derivano.
Per capire la complessità del sistema ala, si pensi che per ottenere sufficiente resistenza
a torsione bisogna fornire al profilo il rivestimento e aggiungere degli elementi interni
in modo da formare una o più sotto-strutture chiuse. Questa configurazione da sola però
non è in grado di resistere alle tensioni di compressione dovute alla flessione dell'ala, si
aggiungeranno allora elementi di irrigidimento longitudinali, lungo l'apertura dell'ala,
poi le centine, che hanno il compito di mantenere la forma del profilo e trasmettere le
forze di pressione aerodinamica, o centine di forza nel caso in cui debbano trasferire dei
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carichi concentrati elevati.
A questi che sono gli elementi principali si aggiunge il grande numero di elementi
strutturali secondari che permettono l'interazione e la ridistribuzione dei carichi, si pensi
ad esempio alle migliaia di rivetti che soprattutto in questo tipo di strutture ne
permettono la messa in opera.
Figura 1: Particolare ala Fairchild C82 - copyright JL McClellan, 2005
Lo sviluppo del metodo comincia con la scelta di studiare il solo caso di materiale
metallico (leghe di alluminio) per la costruzione del cassone nei suoi elementi principali
e la scelta di una struttura a singola cella, configurazione tipica dell'ala di un aereo di
piccole o medie dimensioni, composta da rivestimento superiore e inferiore (upper e
lower skin) con i rispettivi irrigidimenti longitudinali (stringers), longherone anteriore e
posteriore (front e rear spar) e con rispettive anime e flange (web e spar-cap).
Il passo successivo è quello di studiare ogni elemento in modo indipendente dagli altri,
concentrando l'attenzione sulle teorie di base sulle strutture si applicherà ad ognuno di
essi il carico di competenza, dunque i pannelli irrigiditi reagiscono ai soli carichi di
trazione o compressione, le anime dei longheroni reagiscono solo a taglio.
Una volta determinate le dimensioni di massima, si procederà a ridistribuire i carichi
sugli stessi elementi adesso opportunamente assemblati, sottoponendo il sistema
ottenuto ad ulteriori iterazioni di calcolo sulla geometria che costituirà l'input per la
successiva fase di analisi (FEA).
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Figura 2: Schema a blocchi generale del metodo di dimensionamento.
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2 
SVILUPPO DEL METODO
6
2.1 Input del metodo
I dati geometrici dell'ala, tra i quali la superficie alare di riferimento, l'angolo di freccia,
il rapporto tra lo spessore e la corda del profilo alare, insieme ad altri parametri, quali le
caratteristiche dei materiali da utilizzare, e l'entità dei carichi agenti, rappresentano il
punto di partenza per lo sviluppo del metodo.
2.1.1 Velivolo di riferimento
Si dimensionerà il cassone di un aereo turboelica da trasporto regionale ad ala alta con
una capacità di riferimento di 90 passeggeri.
Le principali dimensioni dell'ala e il sistema di riferimento impiegato sono mostrate
nella figura seguente.
Figura 3: Dimensione dell'ala e sistema di riferimento impiegato.
Le dimensioni di ingombro esterno dell'ala forniscono in maniera indiretta quelle
relative agli ingombri esterni del cassone, la cui sezione trasversale in un qualsivoglia
punto lungo l'asse “y” è rappresentata dalla “scatola” formata da i pannelli di
rivestimento curvi e dai longheroni anteriore e posteriore di altezze differenti.
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Figura 4: Sezione generica lungo l'apertura dell'ala (direzione y).
Nella tabella che segue si riportano nell'ordine la posizione lungo la coordinata y della
sezione mediana di ognuna delle 29 baie delimitate dalle centine e, lunghezza altezza e
larghezza esterne del cassone baia per baia.
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Tabella 1: Dimensioni esterne delle baie del cassone alare.
2.1.2 I materiali
Si intende analizzare la soluzione costruttiva che prevede una struttura interamente
realizzata in materiale metallico, in particolare si farà riferimento alle leghe di alluminio
essendo i materiali di uso più diffuso, e composizioni di lega differenti saranno
utilizzate in relazione alla prestazione richiesta dall'elemento (resistenza a
compressione, a trazione o a taglio, modulo elastico.
Per la costruzione di quasi tutti gli elementi del cassone si sceglie di utilizzare la lega di
alluminio e zinco ad alta resistenza Al7075-T6. Fanno eccezione il rivestimento del
pannello ventrale, per il quale si utilizza la lega di alluminio e rame ad alta tenacità
Al2024 – T3, per gli elementi di collegamento, rivetti o Hi-Lok, le leghe a cui più
spesso si fa riferimento sono Al2014 – T4, o Al2024.-.T4.
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Baia y [mm]
1 213,50 427,0 406,74 1363,91
2 640,50 427,0 406,81 1363,74
3 1067,00 426,0 406,88 1363,56
4 1507,00 454,0 406,71 1363,33
5 1961,00 454,0 406,42 1363,08
6 2415,00 454,0 406,13 1362,82
7 2869,00 454,0 405,80 1362,60
8 3323,00 454,0 405,47 1362,38
9 3777,00 454,0 405,17 1362,10
10 4231,00 454,0 404,86 1361,82
11 4686,50 457,0 404,55 1361,54
12 5146,25 462,5 404,70 1361,30
13 5607,25 459,5 398,55 1347,85
14 6094,50 515,0 385,32 1319,80
15 6609,50 515,0 372,03 1290,02
16 7124,50 515,0 358,75 1260,25
17 7639,50 515,0 345,71 1230,49
18 8154,50 515,0 332,92 1200,75
19 8669,50 515,0 320,13 1171,01
20 9184,50 515,0 307,61 1141,30
21 9699,50 515,0 295,46 1111,52
22 10214,50 515,0 283,87 1081,76
23 10729,50 515,0 272,39 1052,01
24 11244,50 515,0 261,01 1022,26
25 11792,00 580,0 251,16 990,63
26 12372,00 580,0 240,73 957,13
27 12952,00 580,0 232,32 923,62
28 13532,00 580,0 225,75 890,11
29 14111,00 578,0 221,98 857,62
lbox [mm] hbox [mm] wbox[mm]
Figura 5: Tipiche curve tensione - deformazione per leghe di alluminio.
Si riassumono di seguito le caratteristiche meccaniche di interesse dei materiali
considerati [1].
2.1.2.1 Al 7075 T6
Tensione di rottura a trazione Fut 538 MPa
Tensione di rottura a taglio Fus 324 MPa
Tensione di snervamento a trazione Fyt 483 MPa
Tensione di snervamento a compressione Fyc 475 MPa
Tensione di snervamento a taglio Fys 276 Mpa
Modulo Elastico a trazione E 71,0 GPa
Modulo Elastico a compressione Ec 72,4 GPa
Modulo elastico di taglio G 26,9 GPa
Allungamento % 11 %
Tenacità KIc 25 Mpa m1/2
Densità ρ 2810 kg/m3
Tabella 2: Caratteristiche meccaniche di Al 7075 T6.
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2.1.2.2 Al 2024 T3
Tensione di rottura a trazione Fut 441 MPa
Tensione di rottura a taglio Fus 269 MPa
Tensione di snervamento a trazione Fyt 324 MPa
Tensione di snervamento a compressione Fyc 269 MPa
Tensione di snervamento a taglio Fys 172 Mpa
Modulo Elastico a trazione E 72,4 GPa
Modulo Elastico a compressione Ec 73,8 GPa
Modulo elastico di taglio G 27,6 GPa
Allungamento % 18 %
Tenacità KIc 25 Mpa m1/2
Densità ρ 2810 kg/m3
Tabella 3: Caratteristiche meccaniche di Al 2024 T3.
2.1.3 I carichi applicati all'ala
Dall'insieme dei dati relativi ai carichi applicati su aerei simili a quello considerato, è
possibile, utilizzando gli strumenti della teoria tecnica delle travi, studiare il
comportamento meccanico dell'ala allo stesso modo di una trave di sezione variabile
sottoposta ad opportuni vincoli in corrispondenza dell'attacco alla fusoliera.
Figura 6: Semi- ala/ trave incastrata all'attacco con la fusoliera.
Dall'applicazione di questo schema sono stati precedentemente ottenuti i carichi
equilibrati in particolare relativi alla fase di crociera, quelli dovuti alle manovre e alle
raffiche e, le caratteristiche della sollecitazione, quella dovuta al momento flettente
intorno all'asse x, al momento torcente intorno all'asse y e al taglio in condizioni
statiche e affaticanti agenti sull'ala, di seguito rappresentate in forma adimensionale.
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2.1.3.1 Carichi statici
Figura 7: Andamento del momento flettente.
Figura 8: Andamento del taglio.
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Figura 9: Andamento del momento torcente.
2.1.3.2 Carichi affaticanti
Per lo studio del comportamento a fatica della struttura si farà riferimento al solo
momento flettente in condizione di crociera, a fattore di carico n z= 1, alla condizione di
raffica con incremento della velocità fino a 50 m/s e relativo incremento del fattore di
carico, come indicato in tabella.
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y
m Mpa Mpa Mpa
0 703254 1661330 19161,52
0,43 699323 1651746 19048,46
0,85 695391 1642161 18935,39
1,28 692165 1634126 18839,22
1,73 650496 1536427 17718,62
2,19 608826 1438728 16598,03
2,64 568504 1344095 15511,83
3,1 530105 1253842 14474,74
3,55 492291 1164575 13445,69
4 454893 1076012 12422,38
4,46 417495 987449 11399,07
4,92 379850 898300 10369
5,38 341538 807059 9310,43
5,84 304415 718737 8286,45
6,35 266437 628502 7241,31
6,87 229411 540564 6223,06
7,38 192385 452626 5204,82
7,9 163907 385280 4427,45
8,41 135565 318259 3653,88
8,93 107990 253081 2901,83
9,44 84545 197795 2264,99
9,96 65243 152339 1741,91
10,47 51411 119959 1370,95
10,99 37579 87578 999,99
11,5 26889 62596 714,13
12,08 17845 41507 473,24
12,66 8912 20680 235,36
13,24 3904 9073 103,39
13,82 964 2253 25,76
14,4 0 0 0
σ(cruise1g) σ(gust 50 ft/s) Δσ / (ft/s)
Tabella 4: Momento flettente in crociera e raffica massima.
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2.2 Requisiti di resistenza della struttura
L'obiettivo principale del progetto dell'ala è quello di conseguire una struttura di
minimo peso compatibilmente con i requisiti di resistenza e di costi contenuti.
2.2.1 Requisiti di resistenza statici
• Nessuna parte della struttura può essere soggetta ad un carico limite (Limit
Load) superiore a quello di snervamento del materiale (carico che determina una
deformazione permanente dello 0.002 %). Il carico limite è inteso come il carico
massimo che è possibile incontrare durante la vita operativa.
• La struttura dovrà sopportare anche il carico ultimo (Ultimate Load), pari al
carico limite moltiplicato per un fattore di sicurezza (Factor of Safety), per tre
secondi senza rompersi.
UL = FS ∙ LL
Quando non è specificato altrimenti il fattore di sicurezza è pari a 1.5.
2.2.2 Requisiti di resistenza a fatica
Le strutture aeronautiche in genere devono essere progettate per resistere a carichi che
agiscono sempre con intensità e frequenza variabile nel tempo. Il dimensionamento a
fatica dipende dalle caratteristiche specifiche del componente e in genere fa riferimento
alle seguenti modi:
2.2.2.1 “Safe life”
Si accetterà, attraverso un certo numero di test e di analisi, una probabilità molto bassa
di avere rotture per fatica di un componente durante l'intera vita operativa, sarà
necessario in questo caso definire la frequenza di ispezione e programmarne la
sostituzione. Per le strutture alari i componenti interessati da questo approccio a fatica
sono i principali collegamenti interni e il sistema di attacco ala fusoliera.
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Figura 10: Esempio di attacco ala fusoliera.
2.2.2.2 “Fail safe”
Bisogna dimostrare tramite test e analisi che dopo rottura parziale per fatica di un
componente strutturale principale, che il resto della struttura sia capace di sopportare un
fattore di carico pari al 75% del fattore di carico limite in crociera. Inoltre si dovranno
tenere in conto gli effetti dinamici sulla rottura per fatica moltiplicando i carichi appena
visti per un fattore pari a 1.15. [2]
2.2.2.3 “Damage Tolerance”
E' necessario individuare, attraverso analisi supportate da test e se possibile
dall'esperienza operativa, le posizioni e le modalità di rottura dovute a fatica, corrosione
o danno accidentale. Bisogna considerare inoltre il danneggiamento per fatica in più
punti (Multiple Site Damage) in quelle parti in cui è possibile che accada.
La propagazione del difetto sotto l'azione di carichi ripetuti deve essere compatibile con
il tempo della sua individuazione iniziale ed è necessario che la resistenza statica
residua della struttura non scenda mai al di sotto del limite di fail safe. [3]
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Figura 11: Criterio di resistenza e di ispezione di una struttura "damage tolerance".
2.2.3 Requisiti aeroelastici
Da regolamento è necessario dimostrare che la struttura non sia soggetta a fenomeni di
“flutter”, divergenza o inversione dei comandi per ogni condizione operativa all'interno
dell'inviluppo di volo.
In questo ambito ci si limiterà a considerare le condizioni limite aero-elastiche
influenzate dai valori di rigidezza della struttura, in generale dall'accoppiamento tra
rigidezza a flessione e a torsione.
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2.3 Producibilità e costi della struttura
Già nelle prime fasi del progetto sarà necessario mettere in conto gli aspetti legati alla
producibilità della struttura, ovvero portare avanti il dimensionamento degli elementi
della rispettando i vincoli imposti dalle caratteristiche dei materiali e dalla tecnologia
che è possibile utilizzare per la costruzione e l'assemblaggio dei componenti.
Tutti questi fattori contribuiscono in varia misura al peso e al costo della struttura finita.
Per contenere i costi si tende a limitare il numero di componenti ed utilizzare metodi di
collegamento capaci di soddisfare i requisiti di un facile assemblaggio e facile
manutenzione.
2.3.1 Semilavorati
L'acquisto o la produzione delle lamine, delle piastre e degli estrusi costituiscono il
punto di partenza per la costruzione dei vari elementi nonché i primi costi da sostenere
per la loro realizzazione fisica.
In questo ambito si guarderà a due categorie di semilavorati:
• laminati di vario spessore, utilizzati per rivestimento, centine, solette ed elementi
di irrigidimento di piccolo spessore;
• estrusi, usati per i correnti di maggior spessore.
2.3.1.1 Semilavorati per laminazione
Nella lavorazione per laminazione, il materiale è obbligato a passare attraverso due
cilindri lisci per ridurne lo spessore o attraverso due cilindri sagomati per produrre un
profilato di una certa sezione.
Si è notato che il costo per unità di peso è in genere dipendente da due fattori:
• A parità di spessore il costo del prodotto aumenta all'aumentare della sua
larghezza. Questo perché la larghezza del foglio determina la larghezza dei rulli
della macchina utilizzata, di conseguenza il costo è proporzionale al suo peso.
• A parità di larghezza il costo aumenta al diminuire dello spessore. La
realizzazione di spessori minori necessità maggiore precisione e maggior
impiego di tempo.
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Figura 12: Andamento qualitativo del costo dei prodotti di laminazione.
I semilavorati così ottenuti saranno impiegati per la costruzione del rivestimento per
pannelli irrigiditi, e per irrigidimenti di piccola sezione trasversale, come ad esempio
quelli delle anime di centine e longheroni.
2.3.1.2 Semilavorati per estrusione
Nella lavorazione per estrusione il materiale è spinto e obbligato a passare attraverso un
foro che ne conferisce la forme.
Il parametro che determina il costo per unità di lunghezza è il fattore di forma (Shape
Factor), pari al rapporto tra il peso e il perimetro della sezione. Avere un maggiore
fattore di forma significa avere un'estrusione più lenta e difficile.
Per quanto detto possiamo considerare gli estrusi con sezione a “L” come quelli più
economici a parità di lunghezza, seguiti rispettivamente da quelli a “T” e a “Z”, per
finire con quelli più costosi di forma più complessa.
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Figura 13: Andamento qualitativo del costo dei prodotti di estrusione.
2.3.2 Dal semilavorato al componente
Disponendo dei vari semilavorati sono adesso necessari ulteriori passaggi alle macchine
utensili per ottenere le dimensioni, le tolleranze e le finiture superficiali del componente
finito.
Di seguito si riportano le operazioni più utilizzate in questo contesto, la fresatura
meccanica e quella chimica che, come vedremo, coinvolgono la formatura dei
rivestimenti, correnti, anime e flange dei longheroni e delle centine.
Un discorso a parte merita la foratura per l'alloggiamento dei rivetti, che rientra nel
contesto dell'assemblaggio e infine si rimandano alla letteratura i processi riguardanti le
finiture e i trattamenti superficiali.
2.3.2.1 Fresatura meccanica
L'asportazione del materiale avviene attraverso l'azione meccanica di un utensile.
E' possibile impiegarla sia per la lavorazione del rivestimento che dei correnti.
Realizzare i rivestimenti dell'ala con questo procedimento comporta un costo
proporzionale alla quantità di materiale da asportare.
La lavorazione che consente di ottenere i correnti da profilati estrusi dipenderà dalla
lunghezza e ancora una volta dalla forma della loro sezione.
20
2.3.2.2 Fresatura chimica
Utilizzata su pezzi di forma complessa o curvi, sui quali sarebbe difficile o troppo
costoso riuscire ad asportare materiale con buona precisione mediante fresatura
convenzionale. 
L'asportazione del materiale in questo caso viene effettuata mediante attacco da parte di
sostanze chimiche (Idrossido di sodio diluito). [4]
L'impiego principale riguarda la realizzazione di variazioni di spessore o tasche (pocket)
nel rivestimento dell'ala.
Il costo di questo tipo di lavorazione dipende dall'ampiezza della superficie da lavorare
che influenza il tempo di preparazione della stessa superficie e la quantità di
mascherante e di prodotti chimici utilizzati.
2.3.2.3 Rivestimento
Il rivestimento è costituito da lamiere in lega di alluminio curvate e giuntate in modo da
assumere la forma del profilo alare esterno attraverso cui riceve i carichi aerodinamici e
per ridistribuirli agli elementi interni della struttura.
Il loro spessore può essere costante o variabile, aumenti di spessore realizzati per
fresatura potrebbero essere necessari ad esempio, in prossimità di aperture o di
collegamenti agli altri elementi del cassone.
Figura 14: Variazione di spessore del rivestimento.
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2.3.2.4 Correnti
I correnti sono gli elementi del pannello che sopportano i carichi di compressione lungo
la direzione dell'apertura e costituiscono i vincoli che stabilizzano il rivestimento.
Sono disposti in genere, con passo costante lungo una data linea, ad esempio
parallelamente al bordo d'attacco o al bordo d'uscita, per poi assecondare la
rastremazione dell'ala interrompendo i successivi ove necessario.
I correnti possono essere costruiti a partire dalla rifinitura di semilavorati estrusi o per
piegatura di lamiere, avere diverse forme della sezione trasversale, “Z” , “J”, “I”, “hat”,
(Figura 15) con anime e flange di uguale o diverso spessore.
Figura 15: Forme utilizzate per la sezione trasversale dei correnti.
Tra le forme più adottate ci sono la sezione “Z”, di facile costruzione e collegamento, ha
lo svantaggio di non avere il centro di taglio non allineato al suo baricentro e quando è
flessa va incontro a torsione.
Si veda poi la sezione “J” da una parte ha il vantaggio della flangia aggiuntiva che
assicura un maggiore momento di inerzia ma dall'altra comporta un maggior peso e
maggiori difficoltà costruttive.
La sezione di forma “hat” nonostante la semplicità di costruzione è poco utilizzata per i
problemi di corrosione che si verificano all'interno del canale formato dall'assemblaggio
di rivestimento e corrente.
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2.3.3 Assemblaggio dei componenti
Una struttura aeronautica coinvolge diverse parti unite insieme con diversi tipi di
connessioni.
Questo aspetto richiede particolare attenzione fin dalle prime fasi del progetto
preliminare, il costo dell'assemblaggio infatti può raggiungere il 50% del valore della
struttura stessa.
Inoltre l'analisi delle tensioni di un elemento assemblato è complicata da fattori quali
concentrazione di tensione, che lo rendono critico anche dal punto di vista della fatica, e
stati di tensione combinati, per cui sarà necessario in questi casi introdurre un fattore di
sicurezza aggiuntiva, il così detto “fitting factor”, che per il calcolo del carico ultimo a
seconda delle trattazioni si stima intorno al valore di 1.15 [5].
2.3.3.1 Collegamenti rivettati
La procedura di collegamento può essere manuale o automatica, tramite rivetti in lega di
alluminio o in casi particolari in lega di titanio. Si scelgono elementi a testa svasata nel
caso in cui questi interessino superfici importanti da punto di vista aerodinamico.
Figura 16: Rivetti solidi e Hi lok.
È generalmente divisa in due parti, la prima riguarda la preparazione dei pezzi da
collegare:
• posizionamento dei pezzi
• foratura
• sbavatura
• svasatura (ove richiesto)
E la seconda infine riguarda l'installazione del rivetto.
I componenti di una struttura che si trovino in posizioni non facili da raggiungere sono
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installati manualmente, il costo dell'assemblaggio dipende fortemente dal tempo
necessario ad eseguire le varie fasi del lavoro, altrimenti ci si affida all'installazione
automatica il cui costo dipende dal numero di rivetti da installare.
Nelle analisi dei costi il tempo di lavoro di una rivettatura automatica è preso come
riferimento per il prezzo/ora dell'assemblaggio.
2.3.3.2 Saldatura
Le tecniche di saldatura più usate in campo aeronautico sono, la saldatura plasma, la
saldatura laser e a fascio di elettroni per quanto riguarda le tecniche che implicano l'uso
del calore, con i problemi correlati, e la “friction stir welding”.
L'attenzione dell'industria aeronautica si è spostata verso lo sviluppo e l'affinamento
delle tecnica di saldatura poiché a dispetto dei costosi investimenti iniziali, l'uso di
questa rispetto al collegamento tramite rivetti forniscono una maggiore leggerezza delle
strutture in metallo, ne semplificano la costruzione e l'assemblaggio riducendone i costi
[6]. 
2.3.3.3 Pannelli integrali
Una soluzione interessante è quella che riguarda i pannelli irrigiditi con correnti
integrati.
Figura 17: Pannello con correnti integrati nel rivestimento.
In questo caso rivestimento e correnti sono ottenuti a partire da un unico pezzo, in
genere estruso,  che risultano in alcuni vantaggi rispetto alle normali giunzioni quali:
• riduzione del peso,
• riduzione degli organi collegamento,
• migliore ridistribuzione degli spessori,
• una migliore qualità delle superfici esterne,
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• maggiori tensioni ammissibili nelle strutture complesse.
A questi si contrappone il maggiore costo sia in termini di produzione che di
manutenzione [2].
2.4 Semplificazioni e vincoli costruttivi
Ci si occupa adesso di definire le principali semplificazioni su cui si fonderà il metodo
di dimensionamento e i vincoli imposti dalle tecnologie scelte per la costruzione.
2.4.1 Semplificazione sui materiali
I materiali utilizzati si intendono:
• Omogenei,
• Isotropi.
2.4.2 Semplificazione sulla geometria degli elementi del cassone
Un cassone alare strutturale reale contiene centinaia di elementi che pregiudicano la
semplicità dell'analisi. Sarà necessario dunque in questa parte iniziale della
progettazione fare riferimento ad una struttura semplice formata dai soli elementi
orizzontali (pannelli del dorso e del ventre) e verticali (longheroni) e relativi organi di
collegamento.
Di questi elementi si assumerà:
• Pannello dorsale e ventrali dritti,
• Uguale geometria iniziale per i longheroni anteriore e posteriore,
• Le dimensioni degli elementi di una data sezione sono costanti lungo la baia.
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Figura 18: Sezione i-esima semplificata.
2.4.3 Semplificazione sul comportamento della struttura
Lo studio dei fenomeni di seguito elencati è troppo complesso per essere analizzato in
questo ambito:
• L'effetto di carichi combinati,
• “Shear lag”,
• Distorsione delle sezioni trasversali (sezioni piane rimangono piane dopo
l'applicazione del carico),
• “Run – out”, interruzione dei correnti longitudinali (rastremazioni o aperture),
• Presenza di grandi aperture (come per esempio i “man holes” nel pannello
ventrale)
• Gli effetti dinamici.
Per questo motivo il loro effetto sul comportamento della struttura è messo in conto in
maniera implicita, attraverso l'introduzione di coefficienti di sicurezza, o sarà rimandato
ad analisi successive (FEA).
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Figura 19: Interruzione del corrente per la presenza di un'apertura.
2.4.4 Vincoli tecnologici
Nella fabbricazione dei componenti esistono delle dimensioni minime che possono
essere ottenute, in relazione agli strumenti di lavorazione disponibili, come ad esempio
le dimensioni degli utensili di taglio.
I vincoli geometrici che a cui si farà riferimento nell'arco del lavoro sono:
• Spessore minimo dei rivestimenti: 1.5 mm,
• Distanza minima tra il foro di un rivetto e il bordo libero dell'elemento: 2.5 D
(con D si intende il calibro del rivetto),
• Distanza massima tra due rivetti della stessa fila o tra due file di rivetti: 5 D,
• Il raggio di raccordo minimo interno di un componente macchinato dipende
dalla dimensione dell'utensile. Si può assumere nel nostro caso r in = 2 mm,
• Raggio di raccordo minimo interno di componente piegato: 5 t (con t si intende
lo spessore della lamina).
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Figura 20: Vincoli dimensionali.
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2.5 Struttura del metodo di dimensionamento
Dal capitolo precedente si hanno a disposizione tutte le informazioni necessarie per
procedere alla costruzione del metodo di dimensionamento.
Ci si è serviti di:
• Fogli elettronici in formato “.xls”, in cui si raccolgono i dati di input e i dati di
output. Questa scelta è stata fatta per la possibilità di avere i dati già
opportunamente sistemati in tabelle e facilitarne il controllo sia in ingresso che
in uscita.
• Files in codice Matlab, “routines” e “function”, che elaborano i dati in ingresso e
compilano il file .xls di output.
Dalle tabelle .xls i dati di ingresso sono stati rinominati e richiamati nel file
“input_global.m”.
Figura 21: Costruzione del file unico di input.
Il file così costruito fornisce i dati di partenza per la prima parte del dimensionamento in
cui i componenti del cassone si considerano indipendenti l'uno dall'altro. Su ciascuno di
essi sarà applicato un carico mono- dimensionale ed utilizzate le considerazioni teoriche
che meglio ne rappresentano le reali condizioni di carico e il relativo comportamento,
come riassunto nello schema che segue.
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Figura 22: Schema a blocchi della prima parte del metodo di dimensionamento.
I dati sulla geometria dei componenti fin qui trovati saranno rielaborati nel secondo
blocco di calcolo, in cui l'analisi interessa la struttura completa definita dagli elementi
della generica sezione trasformati in questo modo:
• rivestimento e anime dei longheroni: in piastre di dato spessore reagenti a
tensioni di taglio,
• correnti e flange dei longheroni: in travi di data area resistenti a tensioni assiali
(dovute a flessione),
e riuniti in una struttura che attraverso il calcolo dei flussi di taglio consente di
determinare una più efficiente distribuzione degli spessori.
È possibile iterare l'analisi fino al voluto grado di convergenza che fornirà in ultimo i
dati relativi alla costruzione del modello globale.
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Figura 23: Schema a blocchi della seconda parte del metodo di dimensionamento.
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3 
PANNELLO DORSALE
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3.1 Introduzione
Il dorsale dell'ala è la zona in cui agiscono maggiormente i carichi di compressione
dovuti alla flessione dell'ala verso l'alto. La struttura formata da rivestimento e correnti,
o più in generale un pannello irrigidito è visto come la soluzione più efficiente in queste
condizioni, ma è necessario prestare attenzione ai fenomeni di instabilità a livello
globale o locale, di seguito brevemente riassunti:
• Buckling locale iniziale. Instabilizzazione iniziale del rivestimento tra gli
stringer, con una certa flessione dell'anima del corrente e spostamento laterale
della flangia libera, può evolvere in buckling torsionale.
Figura 24: Buckling iniziale di pannelli irrigiditi.
• Instabilità locale torsionale. Il corrente ruota come corpo solido intorno all'asse
longitudinale del rivestimento, con piccolo spostamento del rivestimento
perpendicolarmente al proprio piano suo piano e distorsione della sezione del
corrente.
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Figura 25: Buckling torsionale di pannelli irrigiditi.
• Buckling flessionale (modo di Eulero). Instabilizzazione del pannello irrigidito
in direzione normale al piano del rivestimento. A questa in genere è associata
una piccola torsione dei correnti.
Figura 26: Bukling flessionale di pannelli irrigiditi.
• “Inter rivet buckling” e “wrinkling”. Instabilità del tratto del rivestimento tra due
rivetti che si differenzia in “inter rivet buckling” quando questo si imbozza nella
direzione del corrente, “wrinkling” quando la flessione è in direzione
perpendicolare a quella del corrente.
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Figura 27: Inter-rivet buckling di pannelli irrigiditi.
Per evitare il primo primo è necessario mantenere un valore massimo del passo di
rivettatura (pari a cinque volte il diametro dei rivetti), nel secondo bisogna mantenere la
linea di rivettatura vicina all'anima del corrente.
Lo studio di questi fenomeni è complicato, il sopraggiungere di una di queste condizioni
(trascurando i modi di instabilità combinata) dipende dal livello di tensione che è a sua
volta funzione dei parametri scelti per caratterizzare la geometria del sistema
rivestimento - corrente, ovvero:
•
A s, up
bup⋅tup
, rapporto tra l'area della sezione del corrente e quella del tratto di
rivestimento di larghezza uguale al passo,
•
t s ,up
tup
, rapporto tra lo spessore del corrente e quella del rivestimento,
•
ds ,up
hs , up
.
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Figura 28: Tensione iniziale di buckling di pannelli compressi (d/h=0,3).
Si osservi come la porzione superiore della curva rappresenti le combinazioni tensione –
geometria associata all'insorgenza di instabilità locale che interessa il rivestimento o il
corrente, la parte inferiore corrisponde alla presenza di fenomeni di instabilità torsionale
o laterale dei correnti su maggiori lunghezza, infine in corrispondenza del cambio di
pendenza i diversi tipi di instabilità avverranno allo stesso livello di tensione.
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3.2 Buckling del pannello dorsale
Si procede al dimensionamento imponendo che la struttura lavori ad un livello di
tensione tale per cui nessuna forma di instabilità prevalga sulle altre, tale scelta
determina il raggiungimento della condizione di minimo peso.
Il momento flettente sarà assorbito completamente dal pannello dorsale, si trascurerà al
momento il contributo alla resistenza che nella realtà forniscono gli “spar- cap”.
In aggiunta ai vincoli geometrici presentati nel paragrafo 2.4 i correnti avranno le
seguenti caratteristiche:
• passo costante, bup= 110 mm,
• sezione trasversale di forma “Z”,
• uguale spessore dell'anima e delle flange orizzontali,
• rapporto tra la larghezza della flangia e l'altezza totale pari a 0.3,
• uguale larghezza di flangia libera e flangia rivettata.
Analiticamente si procede mettendo in relazione il valore di tensione richiesta con la
tensione critica di instabilità euleriana, con quella locale e quella assiale dovuta al
momento flettente della struttura, secondo la formula:
σ opt
4 =σ fl
2⋅σEul⋅σloc (1)
3.2.1 Tensione dovuta al momento flettente
Dal momento flettente applicato è possibile calcolare la tensione associata sul pannello
dorsale come:
σ fl=
M fl
I tot
⋅yup (2)
yup rappresenta la distanza del punto in cui viene calcolata la tensione dal baricentro
della sezione completa, in questo caso la sezione è considerata simmetrica, con il
pannello ventrale uguale al dorsale.
Adesso definita δu p ,CG come la distanza tra la superficie esterna del pannello e il
baricentro di una sezione che comprende un tratto di pannello di larghezza pari al passo
dei correnti e il corrente ad esso collegato, che nel seguito sarà indicata come unità
ripetitiva, o UR in breve, yup diventa:
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yup=
hbox
2
−δup,CG
primo calcolo: 
δup ,CG=0  →  yup=
hbox
2
(3)
Il momento di inerzia semplificato della sezione completa del pannello avrà la forma:
I tot=2⋅(Aup⋅yup2 + 112⋅wbox⋅¯t 3)≃2⋅Aup⋅yup2 (4)
Dove t è lo spessore medio del pannello introdotto considerando lo spessore dei correnti
ridistribuito lungo la larghezza del pannello wbox di area totale Aup:
t¯=t⋅(1+ Asb⋅t )
Aup= t¯⋅wbox
(5)
Sostituendo (3) e (4) e (5) in (2):
σ fl=
M fl
t¯⋅wbox⋅hbox
(6)
In termini di carico per unità di larghezza, detto indice di carico N:
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Figura 29: Baricentro e posizione dell'unità ripetitiva di pannello dorsale.
N= P
wbox
=
M fl
hbox
⋅ 1
wbox
σ fl=
N
t¯
(7)
3.2.2 Tensione di instabilità di Eulero o globale
Si consideri adesso il pannello come una trave di sezione data, vincolata in
corrispondenza delle centine e compressa.
Figura 30: Tratto di pannello dorsale compreso tra due centine.
In queste condizioni sarà soggetta a instabilità secondo il modello di Eulero, per cui la
tensione critica è data da:
σEul=π
2⋅E⋅τ⋅( ρL' )
2
(8)
Dove:
• τ=
E t
E
, coefficiente di correzione di plasticità, Et è il modulo elastico
tangente a compressione,
• ρUR, raggio di inerzia della UR,
ρUR=√ J CGAUR (9)
• JCG, momento di inerzia della UR rispetto al proprio baricentro,
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J cg=
hs
2⋅A s
A
b⋅t
⋅(1+2⋅dh )
⋅[13 + dh + Asb⋅t⋅( 112+ 12⋅dh )] (10)
• L '= L
√c
, lunghezza libera di inflessione, L rappresenta la lunghezza della
baia tra due centine, c il coefficiente di vincolo varia da 1 per vincoli di semplice
appoggio a 4 per vincoli di incastro. Nel seguito si assumerà c=1  →  L'=L .
3.2.3 Tensione di instabilità locale
All'instabilità globale si aggiunga il fatto che i singoli elementi che compongono la
sezione trasversale considerata potrebbero andare incontro ad instabilità come semplici
piastre di data lunghezza.
σL=
η⋅k⋅π2⋅E
12⋅(1−ν2)
⋅( tb )
2
(11)
Dove i valori di k, t e b dipendono dalla geometria e vincoli della porzione di pannello
considerati, si vede che la porzione di rivestimento tra due correnti successivi va
incontro all'instabilità come una piastra semplicemente appoggiata su quattro lati,
mentre il corrente si comporta come una piastra semplicimente appoggiata su 3 lati e
libera al quarto [7], da cui è possibile riscrivere la (11) come: 
σ L=η⋅k '⋅E⋅( tb )
2
(12)
In cui:
• η=
E s
E
 è il fattore di correzione di plasticità relativa al modulo di elasticità secante
Es,
• k', può essere messo in relazione con il parametro
K 0=
k⋅π2
12⋅(1−ν2 )
(13)
k '=K0⋅( KK0 ) (14)
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Nella (13) si pone k=4 per piastre semplicemente appoggiate sui quattro lati, quando 
abbiano una lunghezza a>3 b ,dove con b si è indicata la larghezza, allora
K 0≃3.62 .
K
K0
è funzione della geometria del pannello e in particolare dei valori 
hs
b
e 
t s
t
.
Figura 31: Coefficiente di instabilità in funzione della geometria.
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3.3 Dimensionamento standard del pannello dorsale [8]
Dalla (7)b, (8) e (12), inserite nella (1),
σ opt=α⋅√ N⋅E⋅¯τL (15)
L'espressione qui sopra rappresenta la tensione a cui può lavorare il pannello è funzione
del livello di carico, del comportamento elasto- plastico del materiale e della geometria
della sezione ed è presa come valore di riferimento per il dimensionamento della
struttura.
Si definisce adesso il valore: 
α=√π⋅(k ' )0.25⋅√ρUR⋅tb⋅¯t (16)
che sarà indicato come “parametro di efficienza strutturale” ed è rappresentato da una
funzione della sola geometria.
Figura 32: Parametro di efficienza strutturale.
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Rendere efficiente la struttura significa mettere in condizione il pannello di lavorare al
massimo valore di , αopt ottenendo al contempo la condizione di minimo peso.
Una volta fissata l'entità dei carichi agenti non rimane che agire sui fattori che
compongono il parametro α.
3.3.1 Passo zero dell'iterazione
Il calcolo iterativo avrà inizio da questo set di valori:
δUP,CG 0
η 1
τ 1
α 0.95 (=αmax per correnti “Z”)
Tabella 5: valori del passo “zero” del ciclo iterativo.
3.3.2 Correzione di plasticità
È necessario inserire un blocco che tenga conto del comportamento elasto-plastico dei
materiali coinvolti. Il blocco riguarda l'iterazione del calcolo che porta alla convergenza
del valore di σ come funzione di τ :
τ¯= (η⋅τ )
1
2≃( EsEt )⋅√ EtE s (17)
Dove Es, Et e dunque τ  sono a loro volta funzioni della tensione.
(Es , Et )=f (σ)  →  τ¯=f (σ)
43
Figura 33: Calcolo iterativo sulla correzione di plasticità.
3.3.3 Efficienza massima a passo dei correnti fissato
Aver scelto un dato passo dei correnti b fornisce un ulteriore vincolo al
dimensionamento ad efficienza massima.
Dalla combinazione di (5)a, (7)b, (12) e (15), si ottiene: 
b=αb⋅
4√ N⋅L3E ⋅η2t¯ 3 (18)
Dove:
αb=
√k '
(1+ A sb⋅t )⋅α
3
2 (19)
αb è indicato come “parametro di efficienza strutturale a passo b costante”, con
andamento riportato nella seguente figura.
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Figura 34: Parametro di efficienza strutturale a passo costante.
Utilizzando questo parametro si costruirà un blocco all'interno del precedente che avvia
la ricerca dei valori di “As/bt” e “ts/t” che inseriti nella (19) forniscano il valore di αb
che più si avvicini a quello imposto dall'inversione della (18), che al contrario è fissato
dal valore del passo dei correnti b e dalla lunghezza della baia L.
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Figura 35: Iterazione sul parametro di efficienza a passo costante.
3.3.4 Convergenza dei valori di N
Il blocco “efficienza a b cost” come mostrato in Figura 35 racchiude l'iterazione e la
convergenza sul valore dell'indice di carico, calcolata attraverso la variazione dei dati
sulla geometria dell'unità ripetitiva, in particolare della posizione del centro di gravità
rispetto alla superficie esterna del pannello, che ne determina i nuovi valori di tensione
di lavoro.
Lo schema generale completo diventa:
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Figura 36: Schema a blocchi per il dimensionamento del pannello dorsale (iterazione su N).
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3.3.5 Risultati parziali e considerazioni
È possibile, alla luce dell'andamento delle tensioni di lavoro e delle dimensioni degli
elementi calcolati e riassunti in Tabella 6, osservare che:
• La ricerca di una geometria che massimizzi il parametro di efficienza strutturale porti
a dimensioni anche molto differenti tra una sezione e quelle adiacenti, con importanti
conseguenze sulla continuità e gradualità degli elementi del pannello lungo l'intera
apertura dell'ala;
La larghezza della flangia che dovrebbe essere collegata al corrente è stata dimensionata
senza tener conto della presenza dell'elemento di collegamento e assume valori poco
realistici.
Figura 37: Dimensioni della sezione di un'unità ripetitiva.
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σ
mm Nm mm mm mm mm -- Mpa
213,5 2040350 13,09 7,40 11,85 9,9 8 437
640,5 2029485 12,95 7,32 11,72 9,9 8 439
1067 2020636 12,87 7,28 11,64 9,9 8 440
1507 1894657 10,32 6,61 6,61 11,55 8 514
1961 1768679 9,40 6,03 6,03 11,55 8 527
2415 1647011 8,66 5,55 5,55 11,55 8 533
2869 1531498 8,11 5,29 5,03 11,55 8 530
3323 1419012 7,64 5,08 4,57 11,55 8 521
3777 1308684 7,77 4,17 7,51 9,9 8 475
4231 1198357 6,85 4,73 3,79 11,55 8 490
4686,5 1087300 6,84 3,98 5,97 9,9 8 448
5146,25 976261 6,46 3,86 5,41 9,9 8 425
5607,25 869833 6,13 3,83 4,79 9,9 8 409
6094,5 761190 6,35 3,50 5,94 9,9 8 368
6609,5 655337 6,01 3,49 5,24 9,9 8 354
7124,5 549484 5,64 3,47 4,52 9,9 7 335
7639,5 468161 5,36 3,40 4,08 9,9 7 319
8154,5 387225 6,16 4,45 3,56 9,9 7 243
8669,5 308479 5,38 3,13 5,63 8,25 7 238
9184,5 241578 4,64 2,83 4,53 8,25 6 230
9699,5 186574 4,13 2,72 3,53 8,25 6 213
10214,5 146898 3,80 2,64 2,90 8,25 6 195
10729,5 107222 3,72 2,16 4,87 6,6 6 156
11244,5 76598 3,20 2,07 3,52 6,6 5 139
11792 50732 2,86 1,86 3,15 6,6 5 110
12372 25190 2,18 1,69 1,52 6,6 5 77
12952 11056 1,64 1,42 0,71 6,6 4 48
13532 2748 0,85 0,73 0,37 6,6 4 25
14111 100 0,17 0,14 0,07 6,6 4 5
Peso totale [kg]: 263,3
ybaia Mf,x tm tsk tst dst nst
Tabella 6: Dimensionamento minimo peso correnti con passo costante.
49
3.4 Dimensionamento 2 e 3
Si consideri adesso la presenza degli elementi di collegamento tra il rivestimento e i
correnti e si introduca in questo secondo dimensionamento il vincolo sugli spessori
minimi ottenibili.
3.4.1 Calibro dei rivetti
In aggiunta ai vincoli già visti in 2.4.4, si sceglie un valore del diametro che sia
multiplo di 1
16
in.=0.0625 in. →1.5875 mm , e che sia il primo valore maggiore o
uguale alla dimensione considerata nei punti seguenti:
• per spessori totali del giunto maggiori di 15 mm, o giunti formati da un numero
di elementi nel≥ 3 , Φriv=
ttot
1.9
  t tot=Σ i (t eli ) , dove t eli  è lo spessore i-
esimo da collegare,
• per spessori totali del giunto minori di 15 mm, Φriv≥max tel
i .
Come visto il diametro del rivetto dipende dallo spessore del giunto e determina la
larghezza minima della flangia, che modificando la forma della sezione influisce
nuovamente sullo spessore della stessa e dunque modificherà la scelta del diametro del
rivetto.
Sarà dunque necessario introdurre un ulteriore ciclo iterativo nel blocco centrale di
calcolo che armonizzi queste due dimensioni, in particolare è stata la compilata la
“function” flan_marg_fun.m, che calcola il margine di larghezza di flangia necessario a
fare spazio all'inserimento di un rivetto di diametro fissato.
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Figura 38: Schema a blocchi del metodo utilizzato per scelta del diametro dei rivetti.
3.4.2 Divisione in zone a geometria costante
All'inizio di questo secondo calcolo, si divide il pannello fin qui dimensionato, in cinque
gruppi di elementi con dimensioni della sezione costante in relazione al livello di
intensità del carico applicato (definito in percentuale del momento flettente massimo
applicato).
Zona Stazioni: L zona [mm] Percentuale di Mf,max [%]
1 1 - 3 1510 Mf% ≥ 95
2 4 - 12 3640 50 ≤ Mf% < 95
3 13 - 20 4555 10 ≤ Mf% < 50
4 21 - 25 2670 2 ≤ Mf% < 10
5 26 - 29 1740 Mf% ≤ 2
Tabella 7: Divisione del pannello dorsale in 5 zone per livello di carico agente.
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E di seguito le dimensioni degli elementi relativi alle sezioni divise per zona.
Tabella 8: Risultati del dimensionamento 2.
3.4.3 Divisione in zone a geometria variabile
Questo ultimo dimensionamento offre la possibilità di passare da una configurazione
con geometria costante degli elementi delle varie zone, a quella che prevede la
lavorazione delle sottoparti per ottenere elementi con dimensioni decrescenti in maniera
lineare dalla prima all'ultima sezione della zona, e ottenere la corrispondenza delle
dimensioni per le sezioni di interfaccia tra le varie zone.
Dal calcolo effettuato secondo tale condizione si riportano nella seguente tabella le
dimensioni e le tensioni di lavoro per le 29 sezioni dell'ala.
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Zona
1 213,50 1507,00 16,88 7,40 5,92 33,00 1856,79 7,94
2 1507,00 5146,25 11,05 5,29 4,23 28,05 1215,60 6,35
3 5146,25 8154,50 6,18 3,50 2,80 19,80 679,76 3,97
4 8154,50 12372,00 4,67 2,64 2,11 19,80 513,32 3,97
5 12372,00 14111,00 2,58 1,50 1,50 14,85 283,80 2,38
PESO TOTALE [kg] 310,5
yin[mm] yfin[mm] tm [mm] tsk [mm] tst [mm] dst [mm] AUR [mm2] Øriv[mm]
Tabella 9: Risultati del dimensionamento 3.
3.4.4 Risultati parziali e considerazioni
Nelle figure che seguono si confrontano gli spessori del rivestimento e le tensioni di
lavoro del pannello dimensionato ad efficienza massima e passo costante del 3.3 e
quelle relative ai risultati di Tabella 8 e Tabella 9.
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stazione y baia Mf,x N σ
-- mm Nm N/mm Mpa mm mm mm mm mm
1 213,5 2040350,3 6504,5 428,2 15,2 6,7 5,3 33,0 1671,1 2900189 7,9
2 640,5 2029485,0 6469,4 441,0 14,7 6,4 5,1 33,0 1613,8 2800766 7,9
3 1067,0 2020636,0 6206,3 478,9 13,0 6,2 5,0 28,1 1425,5 1724433 6,4
4 1507,0 1894657,4 5823,0 466,5 12,5 6,0 4,8 28,1 1373,0 1660965 6,4
5 1961,0 1768678,7 5441,3 450,9 12,1 5,8 4,6 28,1 1327,5 1605953 6,4
6 2415,0 1647010,9 5072,1 435,2 11,7 5,6 4,5 28,1 1282,0 1550941 6,4
7 2869,0 1531498,0 4721,4 420,0 11,2 5,4 4,3 28,1 1236,6 1495929 6,4
8 3323,0 1419011,7 4379,4 404,4 10,8 5,2 4,1 28,1 1191,1 1440917 6,4
9 3777,0 1308684,2 4043,2 388,2 10,4 5,0 4,0 28,1 1145,6 1385905 6,4
10 4231,0 1198356,6 3663,1 377,8 9,7 4,8 3,8 26,4 1066,4 1125392 6,4
11 4686,5 1087300,0 3253,6 373,7 8,7 4,6 3,7 23,1 957,7 745137 4,8
12 5146,3 976261,0 2920,7 350,6 8,3 4,4 3,5 23,1 916,4 713009 4,8
13 5607,3 869833,0 2672,9 337,8 7,9 4,2 3,3 23,1 870,3 677132 4,8
14 6094,5 761189,9 2451,8 338,7 7,2 4,0 3,2 21,5 796,4 521942 4,0
15 6609,5 655337,1 2244,1 328,3 6,8 3,7 3,0 21,5 751,8 492740 4,0
16 7124,5 549484,3 1981,4 319,3 6,2 3,5 2,8 19,8 682,5 370965 4,0
17 7639,5 468161,1 1800,1 309,6 5,8 3,3 2,6 19,8 639,5 347595 4,0
18 8154,5 387224,9 1589,9 293,2 5,4 3,1 2,5 19,8 596,5 324226 4,0
19 8669,5 308478,7 1355,7 260,6 5,2 2,9 2,4 19,8 572,3 311044 4,0
20 9184,5 241578,0 1138,2 228,5 5,0 2,8 2,3 19,8 548,0 297863 4,0
21 9699,5 186574,5 943,8 198,2 4,8 2,7 2,2 19,8 523,8 284681 4,0
22 10214,5 146898,1 786,9 179,8 4,4 2,6 2,1 18,2 481,4 212991 3,2
23 10729,5 107221,8 618,0 148,4 4,2 2,4 2,0 18,2 458,1 202650 3,2
24 11244,5 76597,7 476,2 120,5 4,0 2,3 1,9 18,2 434,7 192309 3,2
25 11792,0 50732,1 339,6 90,8 3,7 2,2 1,8 18,2 411,3 181968 3,2
26 12372,0 25190,1 180,0 53,0 3,4 2,1 1,7 16,5 373,4 131470 3,2
27 12952,0 11056,3 85,2 26,5 3,2 2,0 1,6 16,5 352,8 124232 3,2
28 13532,0 2748,0 22,8 7,4 3,1 1,8 1,6 16,5 340,4 122793 3,2
29 14111,0 100,0 0,9 0,3 3,0 1,7 1,6 16,5 326,9 120540 3,2
PESO TOTALE [kg] 321,2
tm tsk tst dst AUR JCG,UR  Øriv
mm2 mm4
Figura 39: Spessori del rivestimento calcolati per il dimensionamento base, 2 e 3.
Figura 40: Tensioni di lavoro calcolate per il dimensionamento base, 2 e 3.
Si osservi che all'incremento della larghezza della flangia del corrente corrisponde
rispetto alla configurazione di massima efficienza:
• un aumento di peso totale del 25%,
• una riduzione media della tensione di lavoro del 22%,
• l'aumento di peso tra il dimensionamento 2 e il numero 3 è dovuto a come si è
scelto di dividere il pannello in zone di spessore costante, questa o la
rastremazione graduale delle sezioni sono in entrambi i casi fatte a posteriori
rispetto all'introduzione del vincolo sulla larghezza delle flange.
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4 
PANNELLO VENTRALE
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4.1 Fenomeni di fatica
Il pannello ventrale è la parte della struttura dell'ala sottoposta nella maggior parte delle
fasi della missione a sollecitazioni di trazione di ampiezza e frequenza variabile che lo
rende suscettibile a fenomeni di fatica.
Infatti nel caso in cui i carichi applicati siano:
• ripetuti nel tempo,
• di ampiezza costante o variabile,
• di frequenza costante o variabile,
Figura 41: Andamento dei carichi registrati nell'arco di tempo di una missione.
si osserva un certo livello di danneggiamento anche nel caso in cui corrispondano a 
livelli di carico statico bassi o comunque non pericolosi.
Si parla in questo caso di danneggiamento e rottura “a fatica” e si fa riferimento in
genere a due fasi, non sempre facilmente distinguibili:
• la nucleazione del difetto, che ha sempre origine in una zona critica della
struttura, in genere a partire dalla superficie, in cui si può rilevare una forte
concentrazione degli sforzi come ad esempio discontinuità geometriche o
materiali.
• La propagazione del difetto caratterizzata dalla progressiva riduzione della
resistenza della struttura,
• La rottura, ha luogo a partire da una certa dimensione del difetto (lunghezza
critica) in presenza della quale la struttura non è più capace di sopportare i
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carichi operativi che ne causeranno una propagazione estremamente veloce.
Perché la struttura sia ben progettata a fatica è necessario per prima cosa dimostrare che
la stessa rimanga integra per un certo periodo di tempo e che la struttura in caso di
lesione mantenga un dato livello di tensione residua prima che questa venga individuata.
La prima condizione non è un requisito degli enti di certificazione (FAA statunitense o
EASA europeo ) ma delle compagnie aeree che hanno interesse nel diminuire i costi di
manutenzione e si attuerà attraverso il dimensionamento dello spessore medio a
“durability”, determinando il danneggiamento del componente per effetto del numero di
ripetizioni dei diversi livelli di sollecitazione.
Una volta calcolato lo spessore medio si provvederà a ridistribuirlo tra quello del
rivestimento e quello dei correnti verificando il rispetto dei requisiti di damage tolerance
(crack arrest) come già visto in 2.2.2.
Il capitolo sarà completato dalla verifica a trazione dei collegamenti rivettati e di altri
eventuali zone critiche di concentrazione delle tensioni.
Figura 42: Schema riassuntivo del dimensionamento del pannello ventrale.
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4.2 Dimensionamento a durability
Il pannello ventrale deve essere esente da fenomeni di fatica prima di un periodo di
tempo prefissato, e passa attraverso diverse fasi:
• definizione della vita obiettivo,
• definizione dello spettro di carico,
• individuazione delle zone critiche,
• calcolo del danneggiamento.
4.2.1 Vita obiettivo
È il periodo di tempo durante il quale la probabilità di formazione di un difetto nella
struttura sia minima, si ottiene moltiplicando la vita di progetto, in ore di volo, per un
opportuno fattore di sicurezza α (Scatter Factor).
N obb=α⋅Ndes (20)
Con:
• α=3, da aumentare nel caso di strutture non riparabili o non ispezionabili;
• Ndes=70000h.
Dunque:
N obb=210000 h (21)
4.2.2 Determinazione dello spettro di carico
La sollecitazione agente dipende dal tipo di missione effettuata e dalla configurazione di
volo e l'insieme di queste informazioni definisce la storia di carico del velivolo.
Per l'analisi del comportamento a fatica della struttura si fa riferimento a dati raccolti
nel tempo su velivoli con caratteristiche simili.
Si osservi però come l'enorme quantità di dati relativi alle molteplici condizioni
incontrate da un velivolo ne renda difficile l'utilizzo nella pratica. A questo scopo si è
reso necessario lo sviluppo dei metodi di conteggio (metodo delle escursioni, range pair
range, rainflow) grazie ai quali si determinano gli eventi di carico più significativi per
l'affaticamento della struttura. [9]
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Figura 43: Esempio di metodi di conteggio.
Il risultato del conteggio viene di regola presentato sotto forma di curve cumulative che
esprimono di numero di volte, nell'unità di tempo, che l'evento si presenta con intensità
superiore ad un valore prefissato.
Gli eventi di carico da prendere in considerazione sono:
• le sollecitazioni dovute alle manovre,
• le sollecitazioni dovute alle raffiche,
• effetti del ciclo GAG (Ground Air Ground).
Carichi dovuti alle operazioni a terra (Taxing, rullaggio) e i carichi in atterraggio anche
se inclusi nello spettro di carico non hanno grande influenza nel calcolo dei cicli a
fatica. In queste condizioni infatti il pannello è soggetto a tensioni di compressione, che
hanno la tendenza a “richiudere” eventuali difetti o comunque non ne favoriscono la
propagazione.
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4.2.2.1 Carichi dovuti alle manovre
Il diagramma di manovra mostra i fattori di carico in funzione della velocità
equivalente.
Figura 44: Diagramma di manovra di un velivolo da trasporto.
Ad esempio in crociera abbiamo un nz,max=2,5. Questo però è un valore che occorre
raramente nella vita di un aereo e quindi potrebbe non influenzare in maniera
significativa il comportamento a fatica.
Si ricorrerà ai diagrammi delle eccedenze, che esprimono, su base statistica, il numero
di volta che si ha una data variazione di fattore di carico Δn, in questo caso conseguente
alla manovra effettuata, di entità superiore ad un certo livello.
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Figura 45: Diagramma delle eccedenze dovute alle manovre.
A partire da questo diagramma si ottiene il numero di cicli associati ad ogni variazione
del fattore di carico attraverso la relazione:
Nman=N voli⋅Occ (22)
Dove
Occ(Δni)=Ecc (Δ ni+1)−Ecc (Δni−1) (23)
Definisce il valore di occorrenza per variazione del fattore di carico.
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4.2.2.2 Carichi dovuti alle raffiche
Nei diagrammi di raffica si rappresenta la variazione massima del fattore di carico per le
velocità di raffica previste dalla normativa, in funzione della velocità di volo.
Figura 46: Tipico diagramma di raffica per velivoli da trasporto.
Per includere l'effetto delle raffiche nel danneggiamento da fatica si fa uso ancora una
volta delle eccedenze per miglia nautiche percorse, per volo effettuato in funzione della
velocità di raffica equivalente Ude (velocità al livello del mare alla quale la pressione
dinamica è la stessa di quella dovuta alla TAS alla altezza alla quale l'aereo vola).
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Figura 47: Eccedenze in funzione della velocità di raffica equivalente.
Analiticamente si scrive la variazione del fattore di carico in accordo allo schema di 
Pratt.
Δn=K g⋅
CLα⋅ρ0⋅V
2⋅(WS )
⋅U de (24)
Dove:
• K g=
0.88μg
5.3+μg
È il fattore di attenuazione della raffica,
• μg=
2⋅(WS )
ρ⋅g⋅CLα⋅¯c
è la massa ridotta,
• c¯=√ SAR è la corda media geometrica.
Dalle relazioni appena viste e dal diagramma delle eccedenze moltiplicando l'equazione
(22) per la distanza in miglia nautiche percorse per volo si ottiene il valore del numero
di cicli di carico per ogni velocità di raffica.
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4.2.2.3 Ciclo GAG
Quest'ultimo tipo di sollecitazione è caratterizzato da un'elevata ampiezza del ciclo e
dall'inversione del momento flettente nel passaggio dalle operazioni a terra alle fasi di
missione in volo. Questa condizione si registra necessariamente con una frequenza di
una volta per ogni missione effettuata ed è la principale responsabile dell'affaticamento
della struttura.
Figura 48: Livelli di carico per un ciclo GAG.
Si ricorre in genere ad un'analisi semplificata del ciclo GAG, p er quanto riguarda il
picco di minimo si impone che esso sia pari a metà della tensione media in crociera
cambiata di segno, mentre per il picco massimo si parte dal  diagramma delle
eccedenze.
Nella figura che segue si può osservare un esempio di raccolta dei dati sul valore della
tensione massima che con più probabilità si potrà rilevare su un dato numero di cicli.
A questo punto uguagliando il numero di cicli con il numero di voli nella vita operativa 
del velivolo si ottiene la tensione massima raggiungibile con più probabilità una volta 
per volo, che rappresenta il picco di massimo del nostro ciclo GAG: σmax,GAG.
64
Figura 49: Sollecitazione massima dovuta al ciclo GAG.
4.2.2.4 Spettro di fatica
Secondo quanto visto nei punti precedenti (ottenuto però in altri ambiti) si raccolgono i
valori del numero di cicli, per volo e per l'intera vita operativa, associato alla condizione
di volo e al livello di carico:
Tabella 10: Spettro di fatica.
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A 1 1 1 2 4 21 41 213 283
B 2 0 1 1 1 7 18 143 171
C 10 0 0 1 1 5 11 67 85
D 35 0 0 0 1 1 4 34 40
E 130 0 0 0 0 1 2 19 22
F 825 0 0 0 0 0 1 3 4
G 2490 0 0 0 0 0 0 1 1
1 3 14 51 250 1412 9794
1 4 18 69 319 1731 11525
20 80 360 1380 6380 34620 230500
Conf
Volo
N. di voli
in un
blocco da
3500 voli
1g ± 
50 ft/s
(Vgust)
1g ±
40 ft/s
(Vgust)
1g ±
35 ft/s
(Vgusta)
1g ±
30 ft/s
(Vgust)
1g ±
25 ft/s
(Vgust)
1g ±
20 ft/s
(Vgust)
1g ±
10 ft/s
(Vgust)
Cicli tot 
/volo
Cicli totali per
blocchi di 3500 voli
Cicli cumulativi per
blocchi di 3500 voli
Cicli cumulativi/vita
(70000 h)
4.2.3 Calcolo del danneggiamento
Se un componente è soggetto ad un carico variabile nel tempo in cui sono identificabili
con un opportuno metodo di conteggio i livelli di tensione ogni picco comporta un certo
danneggiamento.
Per una valutazione analitica del danneggiamento per fatica sarà necessario:
• scegliere una teoria di accumulo del danno,
• le curve S-N ottenuti su provini del materiale utilizzato,
• individuare eventuali zone di concentrazione della tensione.
4.2.3.1 Teoria di accumulo lineare del danno “Palmgren-Miner”
È di sicuro la più utilizzata, afferma che il danneggiamento dovuto ad un dato livello di
tensione è proporzionale al numero di cicli applicati a quel livello di tensione diviso il
numero di cicli che porterebbero a rottura il componente se fosse applicato solo quel
valore di sollecitazione.
Il danneggiamento parziale per effetto della sollecitazione i-esima sarà dato da:
d= n
i
N i
(25)
Se sono applicati livelli di tensione di ampiezza differente, il danneggiamento totale è
dato dalla somma dei differenti rapporti.
D=∑
1
n ni
N i
(26)
Si assume che la rottura avverrà quando la somma dei danneggiamenti parziali
raggiunge il valore unitario (D=1).
In questo contesto si applicherà un ulteriore fattore di sicurezza CS, il danneggiamento
totale a partire da un dato spessore medio del pannello non dovrà rispettare la relazione:
∑
1
n ni
N i
< 1
CS
(27)
Si osservi che tale modello non è in grado di tener conto degli effetti di sovraccarichi,
degli stati di coazione residui, della sequenza dei blocchi di sollecitazione e presuppone
che ad ampiezza di sollecitazione costante il danneggiamento evolva in modo lineare
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dall'inizio dell'applicazione del carico (D=0) alla rottura (D=1).
4.2.3.2 Curve S-N
Ottenuto per ogni livello di carico ampiezza e valor medio della sollecitazione è
possibile ricavare i cicli a rottura utilizzando le curve di fatica S- N del materiale
costituente il pannello, ricavate da prove di rottura dei provini.
Figura 50: Esempio: Curva S-N per lamine in lega Al2024-T3 [2].
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4.2.3.3 Individuazione delle zone sensibili a fatica
Si osservi come il danneggiamento dipenda anche dalla presenza di zone con
concentrazione di tensione come nel caso di fori, intagli o raggi di raccordo, che
causano un incremento locale della tensione.
Figura 51: Linee di forza a) in assenza b) in presenza di concentrazione delle tensioni.
Tale incremento si traduce nel moltiplicare la tensione agente per il parametro non
dimensionale Kt, “fattore di concentrazione degli sforzi”, definito come il rapporto tra la
tensione locale e la tensione nominale.
Figura 52: Esempio di definizione del Kt
Il progetto di dettaglio si occuperà di limitare tale possibilità intervenendo con
modifiche della geometria, un esempio di tale approccio è la definizione dei raggi di
raccordo o l'aumento di spessore nelle zone adiacenti ad aperture di grande dimensione.
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Figura 53: Modifica del progetto di dettaglio per la resistenza a fatica.
4.2.3.4 IQF
Il numero di cicli che la struttura o il componente può sopportare prima di rompersi
dipenderà anche dalla sua geometria e dalla presenza di zone di concentrazione della
tensione.
Si farà dunque ricorso al concetto di IQF o Indice di Qualità a Fatica definito come la
tensione massima dovuta ad un carico ripetuto di ampiezza costante e R=0.1 che
determina una durata di 105 cicli.
Graficamente, a partire dalle curve σmax, N di Wohler del materiale:
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Figura 54: Concetto di IQF.
Nel caso del progetto di dettaglio di una linea di rivettatura l'IQF dipende da:
• Materiale utilizzato,
• Configurazione del giunto,
• Concentrazione di tensione, attraverso il kt,
• Eventuali trattamenti superficiali sui fori di alloggiamento,
• Tipo di rivetto utilizzato, e diametro del foro di installazione,
• Condizione di installazione (se manuale o automatica).
Infine sarà possibile scrivere il numero di cicli a rottura per i diversi livelli di carico in
funzione dell'IQF come:
N=105⋅( IQFS )
m
(28)
Dove:
• m è un coefficiente sperimentale, non dimensionale relativo al materiale,
• S è il livello di tensione massima registrata in una data condizione di volo.
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4.2.4 Geometria del pannello ventrale
Abbiamo adesso a disposizione tutti gli elementi per procedere al dimensionamento del
pannello ventrale attraverso un calcolo iterativo che si articola in tre blocchi principali:
• configurazione della geometria,
• calcolo dell'IQF,
• calcolo del danneggiamento.
4.2.4.1 Input al dimensionamento del pannello ventrale
In ingresso si terranno in considerazione:
• I dati di input generali, come già visto in 2.5.
• I carichi affaticanti di momento flettente relativi alla fase di crociera, alle
manovre a terra e quelle dovute all'incremento del fattore di carico per la
presenza di raffiche (positiva e negativa) Tabella 4.
• Il valore dei cicli cumulativi calcolati per la vita di progetto di 70000 voli (ore)
associati a ciascuna delle condizioni viste al punto precedete.
• Valore di danneggiamento ammissibile come indicato nelle equazioni (27) e (28)
CS 2
Dtot 0,5
Tabella 11 Valore limite di danneggiamento.
• Parametri geometrici iniziali del pannello
Forma dei correnti “Z”
Spessore medio tm 2,7mm
Rapporto altezza larghezza d/h 0,5
Rapporto aree As/bt 0,8
Rapporto spessori ts/t 0,8
Concentrazione tensioni kthole 3
Tabella 12 Parametri geometrici iniziali pannello.
• I coefficienti fissi che permettono il calcolo dell' IQF.
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Figura 55: Costruzione del file di input per il pannello ventrale.
4.2.4.2 Blocco di calcolo principale
Si sceglie un valore iniziale per lo spessore medio tm,low0 e si ridistribuisce agli elementi
della sezione facendo uso dei parametri in Tabella 12 e delle relazioni:
• t low=
tm,low
(1+ Asbt )
, per lo spessore del rivestimento,
• t s ,low=t low⋅
t s
t
, per lo spessore del corrente.
Gli spessori su indicati consentono di determinare il diametro del foro di alloggiamento
del rivetto grazie alla procedura già vista nel paragrafo 3.4.1, indispensabile per
calcolare la larghezza minima della flangia del corrente, d s,low, e la sua altezza hs,low:
hs ,low=
ds ,low
( dh )
(29)
È stato così definita una prima geometria della sezione di un'unità costituita dal tratto di
pannello ventrale e dal corrente ad esso collegato.
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Per un certo spettro di valori del diametro dei fori di alloggiamento dei rivetti che
collegano gli stringer allo skin, in relazione alla larghezza del tratto di pannello
coinvolto Figura 52, sarà plausibile tenere in conto una concentrazione delle tensioni al
lato del foro pari a:
kt , hole≃3 (30)
Tale valore contribuisce da una parte al calcolo dell'IQF, dall'altra fornisce il valore
massimo della tensione di lavoro agente al bordo dei fori.
L'IQF e la tensione calcolata sulla sezione consente la determinazione del numero di
cicli a rottura tramite l'equazione (28) e infine utilizzando l'equazione (26)
dell'ammontare del danneggiamento.
Nel caso in cui il valore calcolato del danneggiamento superi il limite imposto sarà
evidentemente necessario aggiungere materiale agli elementi della sezione attraverso un
opportuno incremento dello spessore medio.
Nella figura che segue si riporta lo schema completo del calcolo effettuato, i risultati
numerici si rimandano al paragrafo successivo.
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Figura 56: Dimensioni della sezione ripetitiva che compone il pannello ventrale.
Figura 57: Schema generale per il dimensionamento a durability.
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4.2.4.3 Risultati del dimensionamento a durability
Nella tabella che segue si riassumono i dati riguardanti la geometria della sezione che
ripetuta compone il pannello irrigidito ventrale e le tensioni agenti per ogni coordinata y
lungo l'apertura dell'ala.
Tabella 13: Risultati del dimensionamento a durability.
In figura si riporta l'andamento delle tensioni dovute al momento flettente affaticante, in
blu per quello registrato in crociera e in giallo per quello massimo. In verde è stata 
disegnata la linea che rappresenta la tensione dovuta al momento flettente statico in 
condizioni di UL.
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y_sez tm t ts ds hs Øriv IQF S_f,cr N_f,cr S_f,max N_f,max S,lim
mm mm mm mm mm mm mm Mpa Mpa N/mm Mpa N/mm Mpa
213,5 19,70 8,93 8,93 47,39 94,78 9,53 164,44 111,65 2199,43 263,70 5194,89 216,61
640,5 19,55 8,86 8,86 47,32 94,64 9,53 164,44 111,83 2186,24 264,08 5162,79 217,02
1067 19,45 8,82 8,82 47,28 94,55 9,53 164,44 111,85 2175,50 264,07 5136,12 217,12
1507 18,25 8,27 8,27 46,73 93,46 9,53 164,44 111,83 2040,88 264,13 4820,43 216,55
1961 16,45 7,45 7,45 40,93 81,87 7,94 166,70 113,21 1862,38 267,54 4401,01 218,60
2415 15,35 6,95 6,95 40,43 80,87 7,94 166,70 113,18 1737,26 267,58 4107,35 217,88
2869 13,75 6,23 6,23 34,49 68,98 6,35 169,92 115,26 1584,88 272,63 3748,68 221,20
3323 12,75 6,05 6,05 34,01 68,03 6,35 169,92 115,11 1467,70 272,32 3472,04 220,34
3777 11,75 5,85 5,85 33,82 67,63 6,35 169,92 115,48 1356,93 273,17 3209,72 220,55
4231 10,85 5,40 5,40 33,57 67,14 6,35 169,58 114,82 1245,83 271,58 2946,60 218,71
4686,5 9,45 4,48 4,48 27,98 55,97 4,83 173,50 117,98 1114,93 279,01 2636,67 223,95
5146,25 8,45 4,67 4,67 27,55 55,10 4,83 173,84 118,05 997,56 278,96 2357,24 223,63
5607,25 7,75 4,28 4,28 27,31 54,63 4,83 173,50 117,74 912,45 277,98 2154,33 222,83
6094,5 7,20 3,97 3,97 27,21 54,42 4,83 173,06 117,44 845,60 277,04 1994,70 222,13
6609,5 6,60 3,64 3,64 26,88 53,76 4,83 173,06 117,09 772,82 275,91 1821,00 221,30
7124,5 5,90 3,25 3,25 26,69 53,38 4,83 172,64 116,92 689,81 275,07 1622,93 220,74
7639,5 5,35 2,94 2,94 26,59 53,18 4,83 172,23 117,12 626,57 275,29 1472,80 220,92
8154,5 4,75 2,61 2,61 26,48 52,97 4,83 171,78 116,50 553,39 273,51 1299,17 219,52
8669,5 4,10 2,25 2,25 26,71 53,42 4,83 170,70 115,31 472,77 270,24 1107,97 216,92
9184,5 3,45 1,89 1,89 26,60 53,20 4,83 170,26 115,13 397,20 269,35 929,26 216,14
9699,5 2,90 1,58 1,58 26,75 53,50 4,83 169,50 113,77 329,94 265,65 770,40 213,16
10214,5 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 101,63 279,49 237,14 652,15 190,08
10729,5 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 79,92 219,78 186,25 512,20 149,26
11244,5 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 61,68 169,61 143,58 394,84 115,00
11792 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 44,07 121,19 102,51 281,89 82,01
12372 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 23,88 65,66 55,40 152,36 44,17
12952 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 11,28 31,01 26,21 72,07 20,90
13532 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 2,98 8,21 6,97 19,17 5,57
14111 2,75 1,50 1,50 26,70 53,39 4,83 169,50 0,00 0,00 0,00 0,00 0,00
PESO TOT 333,1 Kg
Figura 58: Tensioni dovute al momento flettente affaticante e a quello statico. 
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4.3 Verifica del comportamento di “Crack Arrest”
Secondo la filosofia di progetto “damage tolerance”/ “fail–safe” è possibile ammettere
la presenza di una fessura (cricca) purché sia possibile controllarne la propagazione nel
tempo.
L'utilizzo di strutture iper-statiche composte, come i pannelli irrigiditi delle ali, consente
in date condizioni di arrestare la propagazione di cricche nel rivestimento trasferendo il
carico attraverso i rivetti dalla lamiera lesionata ai correnti integri attraverso gli organi
di collegamento.
In queste condizioni i correnti assumono la funzione di “crack stopper”.
Lo strumento matematico che consente di studiare la propagazione del difetto è la
meccanica della frattura, in particolare per la maggior parte dei materiali ad alta
resistenza utilizzati nelle strutture aeronautiche si fa riferimento alla meccanica della
frattura lineare elastica (MFLE) [10].
4.3.1 Cenni di meccanica della frattura
La meccanica della frattura consente di analizzare lo stato di sollecitazione in prossimità
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Figura 59: Pannello irrigidito soggetto a fessurazione.
dell'apice del difetto presente in un dato componente, attraverso la definizione del
parametro dimensionale “K”, fattore di intensità degli sforzi.
Figura 60: Stato di tensione all'apice di un difetto.
Per il modo I di apertura di un difetto, che anche quello più comune nelle rotture per
fatica si scrive:
K I=S⋅β⋅√π⋅a (31)
Dove:
• S, è la tensione nominale, ovvero quella che agirebbe sul componente in assenza
di difetti,
• β, è il fattore di forma, parametro non dimensionale che dipende dalla geometria
del pannello, dell'intaglio e dal tipo di sollecitazione applicata (β=1 per piastra
piana infinita e modo I),
• a, è la semi-lunghezza del difetto.
Si osservi che due strutture geometricamente diverse e caricate in modo diverso a parità
del fattore K e modo di apertura, vedono in prossimità dell'apice lo stesso stato di
sollecitazione.
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Il problema si sposta dunque nel valutare il parametro K, la cui soluzione in forma
chiusa è ricavabile solo in casi particolari, nel resto dei casi si fa riferimento alle
soluzioni raccolte in manuali in genere ottenute tramite metodo FEM.
Figura 61: Fattore di intensità degli sforzi in funzione di geometria e
posizione del difetto.
La conoscenza del fattore di intensità degli sforzi consente anche la previsione della
evoluzione del difetto nei caso di carichi affaticanti, è infatti possibile mediante leggi
semi-empiriche (Paris, Forman) mettere in relazione la velocità di propagazione per
ciclo di carico alla variazione di K e ad alcune caratteristiche del materiale e
dell'ambiente.
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La figura mostra nella prima fase il valore di soglia ΔKth al di sotto del quale non si ha
propagazione, e nell'ultima il valore critico K IC, la tenacità a frattura (o “toughness” che
è una proprietà del materiale), in cui la velocità aumenta provocando la propagazione
istantanea del difetto fino alla rottura del componente.
K IC=Scr⋅β⋅√π⋅acr (32)
Per cui è possibile trovare la massima tensione sopportabile dal pannello in funzione
della dimensione della cricca.
4.3.2 Calcolo di K per il pannello irrigidito
Ci si propone di calcolare il fattore di intensità degli sforzi K per un pannello irrigidito
da correnti di forma uniforme e passo costante, collegato tramite rivetti anch'essi
equispaziati [11].
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Figura 62: Velocità di propagazione in funzione di ΔK.
Figura 63: Schema delle forze agenti sul pannello irrigidito.
Rivestimento e correnti sono soggetti a tensioni uniassiali:
• S per il rivestimento,
• S⋅Es
E
per i correnti,
in grado di produrre una deformazione uniforme del pannello a sufficiente distanza dalla
fessura, inoltre per l'equilibrio le forze sui rivetti agiscono in direzione opposta sul
rivestimento e sui correnti.
La fessura è centrale rispetto al tratto di pannello considerato e simmetrica rispetto al
corrente coinvolto e si sviluppa lungo la linea dei rivetti (passo pari a quello dei
correnti.
Le equazioni necessarie per determinare le forze incognite nei rivetti Q j si ottengono
imponendo la congruenza sullo spostamento dei punti di posizionamento dei rivetti nel
rivestimento e nei correnti, nella cui espressione compaiono i coefficienti caratteristici:
• Aij, Bi, relativi allo spostamento del rivestimento in corrispondenza dell'i-esimo
rivetto dovuto al valore unitario di Qj e di S,
• AijS, BiS, relativi allo spostamento dei correnti in corrispondenza dell'i-esimo
rivetto dovuto al valore unitario di Qj e di S⋅
Es
E
.
Questi dipendono dalla geometria del pannello irrigidito, dal passo dei rivetti e dei
correnti, dalla posizione e dalla dimensione della fessura.
Si osservi che l'influenza della fessura sui rivetti a sufficiente distanza da essa risulta
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trascurabile dunque gli indici “i” e “j” si riferiscono alla posizione dei rivetti in un dato
quadrante del pannello nell'intorno del difetto.
Gli spostamenti relativi a skin e correnti si scrivono:
v i=−∑
j
A ij⋅Q j+Bi⋅S
vi
S=∑
j
A ij
S⋅Q j+Bi⋅
Es
E
⋅S
(33)
E uguagliando le due espressioni:
∑
j
(Aij+AijS )⋅Q j−(Bi−EsE ⋅BiS)⋅S         (i=1,2,3,...) (34)
Scrivendo quest'ultima per ciascuno dei fori di applicazione dei rivetti, si ottiene un
sistema di equazioni la cui soluzione fornisce le forze incognite Q j.
Adesso è possibile calcolare il fattore di intensificazione K del pannello.
Utilizzando il principio di sovrapposizione degli effetti è possibile scrivere:
K=S⋅√π⋅a+∑
j
K¯ j⋅Q j (35)
Il primo termine del secondo membro è la componente dovuto alla tensione uni-assiale
S, mentre il secondo è quello dovuto al set di forze simmetriche dovute ai rivetti.
Figura 64: Componenti del fattore di intensificazione del pannello irrigidito.
Si scriva adesso la (35) come:
K=S⋅√(π⋅a)⋅(1+∑j K¯ j⋅Q jS⋅√(π⋅a) )
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Dove:
• S⋅√(π⋅a)=K lam è il fattore di intensificazione della sola lamiera fessurata,
• CR=1+
∑
j
K¯ j⋅Q j
S⋅√(π⋅a)
=
K pann
K lam
è il rapporto tra il K del pannello irrigidito e quello 
della sola lamiera.
Risulta in genere: CR=f ( ab , pb , Abt ) , in cui:
• “a” è la semi-lunghezza di fessura,
• “b” è il passo fra i correnti,
• “p” è il passo dei rivetti,
• “A” è la sezione trasversale dell'irrigidimento,
• “t” è lo spessore della lamiera.
Si osservi che nel caso in cui i correnti sono integri le forze Qj sono tutte negative e a 
parità di tutte le altre condizioni risulterà: CR<1 → Kpann < Klam.
Invece per quanto riguarda gli irrigidimenti, questi saranno soggetti al carico applicato e
alle forze Qj, dunque chiamando Nj lo sforzo normale presente sul j-esimo corrente è 
possibile scrivere:
N j=S⋅A j+∑
j
Q j=S⋅A j⋅(1+∑i PijS⋅A j )
E da qui la definizione di “coefficiente di sovraccarico del corrente” L j:
L j=1+
∑
i
Pij
S⋅A j
(36)
Nel caso di correnti integri le forze Q j sono tutte positive e a parità di altre condizioni
risulta Lj>1.
Per la valutazione del fattore di sovraccarico L j come per il fattore di intensificazione K
è necessario calcolare le forze incognite Q j e ripetere il calcolo per ogni valore della
lunghezza di fessura.
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4.3.3 Soluzione del problema di crack arrest
Il problema del pannello irrigidito trattato come iper-statico lineare è stato risolto
secondo la soluzione sviluppata da CCPOE attraverso l'uso del software “curvak.exe” a
disposizione.
4.3.3.1 Input al software curvak
A questo scopo è necessario preparare un file di input in formato testo “.dat”, il cui la
posizione dei dati contenuti separati da spazio è riassunto nella tabella che segue.
1 2 3 4 5 6 7
a INDCOR ICONF1 ICONF2 NR NP - -
b S T EF SIG Ain da FPL
c W P D TS WS HS ER
Tabella 14: File di input “.dat” per il programma “curvak.exe”
I valori di input necessari alla procedura sono i seguenti: 
• INDCOR è l’indice del primo corrente integro che per un'analisi di Damage
Tolerance, deve essere posto pari a 2, cioè il primo corrente (il centrale) e' rotto,
• ICONF1 e ICONF2 sono gli indici della posizione della fessura rispetto a
corrente e rivetto, si deve porre 1 ed 1 per una fessura originatesi dal foro di 
alloggiamento di un rivetto,
• NR è il numero di rivetti per ciascun corrente per i quali si calcola la forza; è
sufficiente inserire un valore di 5-6,
• NP (mm) lunghezza di fessura,
• AIN (mm) lunghezza iniziale della fessura,
• DA (mm) incrementi della lunghezza di fessura necessari all'analisi,
• S è il semi-passo tra i correnti (mm),
• T è lo spessore rivestimento (mm),
• TS è lo spessore del corrente (mm),
• D è il diametro del rivetto (mm),
• P è il passo tra i rivetti (mm),
• ER è il modulo elastico materiale rivetto (Mpa),
• WS e HS (mm) rappresentano rispettivamente la larghezza della flangia inferiore
per corrente a J e l’altezza delle flange sia per il corrente a Z che per quello a J,
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• SIG è il valore della tensione asintotica per la quale si effettua il conto, poiché si
tratta il problema in modo lineare, senza plasticità, il suo valore è ininfluente e si
pone quindi pari al valore massimo della tensione,
• FPL è un parametro che ha significato per il caso elasto-plastico (da porre
rigorosamente uguale a 0),
• EF è il rapporto tra la flessibilità del rivetto e quella di riferimento, che il
programma calcola da sé, utilizzando l'espressione fornita da H. Huth (LBF-
Germania). Se il valore è posto pari a 0, si esegue il caso (impossibile) di rivetto
infinitamente rigido; se posto pari a 1, il calcolo e' svolto per il valore effettivo,
• W (mm) è la larghezza del pannello.
4.3.3.2 File di output al software curvak
Il SW “curvak” fornisce in uscita un ulteriore file di testo in formato “.dat” che riporta i
dati in cinque colonne così organizzate:
1 2 3 4 5
Incremento
lunghezza di
fessura
Rapporto
Kpann/Klam
Coefficiente di
sovraccarico
Tensione di
rottura del
pannello
Tensione di
rottura del
corrente
Δa CR LS σPann σCorr
Tabella 15: Struttura del file di output “.dat” per il programma “curvak.exe”.
Da qui è possibile disegnare le curve relative alle colonne dalla 2 alla 5, in funzione
dell'incremento Δa.
4.3.3.3 Soluzione grafica del problema di arresto della fessura
Si prendano in considerazione solo per esempio alcune delle sezioni che compongono il
pannello ventrale lungo l'apertura dell'ala.
Nelle figure si evidenzia la geometria del corrente, l’andamento di CR e LS in funzione
della lunghezza di fessura “a”.
Le condizioni per cui si verifica la condizione di arresto della fessura sono:
a) Fino ad una lunghezza pari al doppio del passo dei correnti, la curva della
tensione limite può intersecare la curva della tensione di rottura del pannello
ma è necessario vi sia un'ulteriore intersezione tra le due curve prima della
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posizione del corrente attiguo.
b) La tensione limite deve essere inferiore alla curva di tensione di rottura del
corrente almeno fino a quando quest'ultima non interseca quella di rottura
del pannello, se non si intersecano mai vale solo il punto precedente.
Si noti come nella prima delle sezioni considerate i requisiti appena elencati non sono
rispettati e sarà necessario introdurre delle modifiche alla sua geometria e alla
dimensione degli organi di collegamento.
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